
 

基于数据同化的飞机尾流行为预测
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摘   要：飞机尾流是飞机飞行时在其后方产生的一对反向旋转的强烈湍流，对后续飞机飞行以及机场安全起降影

响极大，其演化趋势的预测已成为空中交通安全管制的瓶颈，亟需发展基于实时探测数据的飞机尾流行为预测技

术。在雷达探测反演得到的尾流涡心位置和速度环量等特征参数基础上，开展飞机尾流行为预测分析，能够预知

飞机尾流危害区域，为机场安全起降动态间隔标准制定提供技术支撑。该文结合风场线性切变和最小二乘拟合方

法构建了参数化尾流行为预测模型，解决了经典尾流预测模型气象环境参数未随时间演化实时调整的问题。该文

根据复杂风场非线性演化特点，设计了基于无迹卡尔曼滤波的数据同化模型，利用雷达探测数据对尾流行为预测

进行实时修正。数值仿真验证和实测数据验证结果表明，基于数据同化的飞机尾流行为预测方法能够根据实时探

测数据对尾流行为预测轨迹进行修正，得到更加贴近实测的飞机尾流行为预测轨迹。
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Abstract: Aircraft wake are a couple of counter-rotating vortices generated by a flying aircraft, which can pose

a serious hazard to follower aircraft. The behavior prediction of it is a key issue for air traffic safety

management. To this end, we propose a prediction method based on data assimilation, which can be used to

predict the evolution and hazard area of aircraft wake vortex from the vortex-core’s positions and circulation.

To construct our wake vortex prediction model, we use linear shear and least square estimation. In addition, we

use a data assimilation model based on the unscented Kalman filter to instantly correct the predicted

trajectories. Our experimental results show that the proposed method performs well and runs steadily, thus,

providing an effective tool for aircraft wake vortex prediction and support for the establishment of dynamic

wake separation in air traffic management.
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1    引言

飞机尾流是机翼上下表面压力差而在其后方形

成的一种反向旋转的强烈气流(如图1所示)，是飞

机飞行时产生升力的必然产物，具有空间尺度大、

持续时间长、旋转强烈等特点。在航空安全管制方

面，飞机尾流会对后续进入起飞/降落滑道或预定

航线的飞机造成影响，可能发生颠簸、横滚，乃至

失去控制。在大气物理方面，飞机尾流的存在会改

变大气中水的相态，产生凝结尾迹、管道云等自然

现象，甚至可能影响地球热辐射和小范围的天气[1]。

飞机尾流的特性、探测和演化规律研究已成为当前

空中交通安全管制、大气物理等领域共同关注的前

沿科学问题。

在空中交通管制领域，为了避免飞机因遭遇前

机产生的飞机尾流而发生事故，国际民航组织(In-
ternational Civil Aviation Organization, ICAO)于
20世纪70年代针对不同飞机的起飞重量规定了相邻

两架飞机起飞/降落的最小安全距离，但这些规则

比较保守，很大程度上限制了机场的起降容量[2–4]，

难以满足航空业快速发展的需求。欧美等国家在此

基础上开展了飞机重分类(Recategorization, RE-
CAT)[5,6]研究并形成适合当地地形和气象环境条件

的分类体系。中国民航引入了欧美飞机重分类并开

始在广州和深圳机场试运行，但欧美RECAT规则

主要针对欧美机场运行需求开发，具有地形和气象

环境条件约束，我们对该规则背后物理规律的认识

还不充分。我国正处于自主创新、快速发展的历史

机遇期，开展飞机尾流短时行为预测，为后续飞机

尾流危害评估和构建适合中国民航的尾流动态间隔

标准奠定基础，对我国掌握相关核心技术和突破国

际垄断，具有重大的应用价值和科学意义。

飞机尾流行为预测是根据飞机参数(重量、翼

展、飞行速度、飞行高度等)以及气象环境参数(横
向风、风切变、大气湍流、大气分层等)对其飞行

时产生的左右涡旋的演化和消散进行反演，预知飞

机尾流的运动路线和强度变化情况，提前确定飞机

尾流危害区域，达到有效缩短飞机起降安全间隔，

提升航空效率和机场容量的目的。

基于上述目的，欧美等国家开展了长期研究并

建立了部分尾流行为预测模型，欧洲的德国宇航中

心(Deutsches Zentrum furLuft-und Raumfahrt, DLR)
的Deterministic/Probabilistic Two-Phase wake vortex
decay and transport model (D2P/P2P)[7,8]模型，

将尾流演化分成初始和快速消散两个阶段，考虑了

飞机重量、翼展、飞行速度、位置、飞行航迹倾角

等飞行参数和迎风速度、横向风、风切变、湍流消

散率等天气参数。比利时鲁汶天主教大学(Universite
Catholique de Louvain, UCL)[9]建立了DVM/PVM
(Deterministic/Probabilistic wake Vortex Model)
模型，该模型基于离散尾涡粒子系统并结合Monte-Carlo
仿真生成尾流涡旋和近地镜面涡旋，考虑了飞机位

置、翼展、重量、飞行速度等参数。美国的Sparpkaya,
Robins, Delisi等研究团队 [ 1 0 ]联合构建了APA
(AVOSS Prediction Algorithm)模型，该模型考虑

了横向风、气温、湍流强度等天气参数并利用镜像

涡理论模拟近地面效应。美国西北研究协会(Nor-
thwest Research Associates, NWRA)[11]建立了VI-
PER (Vortex algorithm Including Parameterized
Entrainment Results)模型，利用从大涡模拟

(Large Eddy Simulation, LES)中参数化学习建立

的方程分别对左旋和右旋两个尾涡进行预测。TDAWP
(TASS Driven Algorithm for Wake Prediction)[12]

模型由美国国家航空航天局(National Aeronautics
and Space Administration, NASA)建立，该模型

基于控制容积法和流体动量、角动量守恒原理，可

在不同天气条件和飞机飞行参数下进行预测。

上述尾流行为预测模型虽然考虑了多种气象条

件因素和飞机参数的影响，但是依赖初始风场气象

条件的设置，在预测尾流演化过程中风场演化非常

复杂。随着时间的变化，初始气象条件和飞机参数

的设定与实际气象条件等存在误差，导致涡心位置

和速度环量等趋势预测与尾流实际演化趋势存在偏

差，进而影响了飞机尾流行为预测的准确性和鲁棒

性[13,14]。在此基础上，Pruis等人[15]提出综合运用多

个预测模型，给出尾流演化的概率性预测结果，但

这种综合方法仍然依赖于初始气象条件的设置，未

能解决气象条件实时变化的问题。Schöenhals等人[16]

提出应用数据融合的方法，利用线性卡尔曼滤波或

扩展卡尔曼滤波对尾流演化过程中预测和实测数据

之间的误差进行估计并对预测数据进行修正，但其

仍以经典D2P模型为尾流预测模型，并未根据实际

 

Wake vortex formation

Source: U.S. federal aviation administration 
图 1 飞机尾流形成示意图

Fig. 1  Illustration of aircraft wake vortex
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风场演化来实时调整预测模型气象参数，修正鲁棒

性和后续预测效果不佳。

本文设计了非线性卡尔曼滤波数据同化预测模

型，对尾流预测模型气象环境参数进行实时拟合修

正，能根据实时探测数据对代表飞机尾流演化趋势

的涡心位置和速度环量等进行实时修正并重新预测。

针对经典尾流演化预测模型比较依赖初始气象

条件和飞机飞行参数等初始条件的问题，结合复杂

风场非线性演化的特点，本文提出了基于无迹卡尔

曼滤波(Unscented Kalman Filter, UKF)数据同化

的飞机尾流行为预测方法，实现对飞机尾流行为演

化的实时修正。针对经典尾流演化预测模型初始气

象条件和飞机飞行参数设置后未根据实际风场演化

实时调整的问题，应用风场线性切变和最小二乘曲

线拟合方法，根据实时探测获得的尾流风场数据计

算得到预测模型的气象环境参数，构建了参数化尾

流实时演化预测模型。

本文的组织结构如下：第2节对基于数据同化

的飞机尾流行为预测思路进行描述；第3节根据风

场线性切变和最小二乘拟合理论建立参数化飞机尾

流演化预测模型；第4节设计数据同化预测模型，

用于尾流行为预测的修正；第5节通过仿真和实测

数据验证基于数据同化的飞机尾流行为预测方法的

有效性；第6节给出本文的结论。 

2    飞机尾流行为预测方法
 

2.1  激光雷达探测尾流场景设置

[αmin − αmax]

Oc1 Oc2

在晴空条件下，飞机尾流回波散射主要由尾流

内部的浮尘等微粒决定，激光雷达波束的衰减较

小，探测距离较远且时间和角度分辨率较高，所以

激光雷达是当前探测晴空飞机尾流广泛使用的传感

器[17]。激光雷达常用的扫描方式为距离高度指示器

(Range-Height Indicator, RHI)扫描，通过上下扫

描飞机尾流可以得到扫描平面上各个探测单元在不

同扫描时刻的飞机尾流回波信号(如图2所示)。激

光雷达探测飞机尾流一般采用侧视方式，雷达设置于

机场跑道一侧，在与跑道正交的扫描平面上上下来回

扫描飞机尾流，激光波束的仰角范围为 。

当飞机在跑道上起飞或降落，将会在机场跑道上方

的起飞/降落滑道上产生一对旋转方向相反的漩涡，

它们的涡心位置分别为 和 。

激光雷达扫描飞机尾流时，尾流中悬浮的粒子

会受到激光的照射并散射能量。激光雷达接收粒子

散射回来的光信号后，将其转化为电信号，再通过

相干处理，得到尾流区域的多普勒信息(如图3所
示)。通过处理多普勒信息，可以反演飞机尾流的

涡心位置和速度环量等特征参数，为飞机尾流行为

预测提供数据支撑。 

2.2  基于数据同化的飞机尾流行为预测方法

基于数据同化的飞机尾流行为预测(Data As-
similation, DA)方法如图4所示。应用激光雷达探

测数据反演得到的尾流涡心位置和速度环量等特征

参数，基于经典尾流预测模型和非线性卡尔曼滤

波，构建参数化尾流预测模型进行尾流演化行为预

测，同时利用演化过程中实时探测到的尾流特征数

据进行非线性卡尔曼滤波，对预测的涡心位置和速

度环量等特征参数进行修正并重新进行行为预测，

同时利用实测数据对预测模型的气象环境参数进行

曲线拟合修正，使尾流行为预测更加贴近真实。具

体预测步骤如下：

(1) 根据激光雷达实测获得的尾流初始涡心位

置和速度环量等特征参数，以及雷达和风速仪等设

备测量反演得到的风速、风切变系数、湍流耗散率

等风场数据，应用参数化尾流演化预测模型设计非

线性状态传输函数，预测得到飞机尾流在一定时间

段内的涡心演化和强度变化趋势。

(2) 在飞机尾流演化过程中，根据接收到的实

时测量数据，将速度环量和涡心水平位置、高度等

作为预估量，应用无迹卡尔曼滤波，将非线性状态
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图 2 激光雷达探测飞机尾流场景设置

Fig. 2  Geometry configuration for Lidar detection of wake vortex
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图 3 飞机尾流多普勒速度RHI回波分布图

Fig. 3  Doppler velocity distribution of wake vortex in an RHI
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传输得到的尾流特征参数预测值与实测数据进行数

据同化，计算对应的状态估计值、估计方差以及卡

尔曼滤波增益系数，对代表尾流演化趋势的速度环

量、左右涡心位置等特征参数进行修正。同时，根

据实测数据进行最小二乘曲线拟合更新修正速度

环量演化模型的气象环境参数，根据实测风场数据

进行涡心演化模型的背景切向风场速度和尾涡下降

速度等参数的实时估计，利用修正后的气象环境参

数和速度参数对数据同化的非状态传递函数进行

修正。

(3) 根据修正后的数据同化模型和尾流涡心位

置、速度环量等特征参数对尾流演化趋势进行更新

预测得到更加贴近真实的预测数据，演化过程中，

一旦得到新的尾流实测数据，就重复第(2)步和第

(3)步。 

3    参数化尾流演化预测模型

参数化飞机尾流演化预测模型在经典尾流演化

模型基础上，根据雷达连续探测反演得到的数个涡

心位置和速度环量等特征参数进行最小二乘拟合得

到速度环量预测模型参数，根据实时探测到的风场

数据并利用线性切变得到涡心演化模型参数，进而

对飞机尾流的强度(速度环量)和涡心位置的演化趋

势进行估计，并在演化过程中利用数据同化对涡心

位置、速度环量以及预测模型的气象环境参数进行

不断修正，实现速度环量和涡心位置的实时行为

预测。 

3.1  速度环量演化预测

经典D2P模型[7]将尾流速度环量演化分为稳定

段和快速消散段两个阶段，模型如式(1)

Γ ∗(t∗) =


A− exp

−B

υ∗
1(t

∗ − T ∗
1 )

, t∗ ≤ T ∗
2

A− exp
−B

υ∗
1(t

∗ − T ∗
1 )

− exp
−B

υ∗
2(t

∗ − T ∗
2 )

, t∗ > T ∗
2

(1)

A υ∗
1 T ∗

1 B

A = 1.1418 υ∗
1 = 1.78× 10−3 T ∗

1 = −3.48

B = 0.0121 υ∗
2 T ∗

2

其中， ,  ,  ,  等参数通过大量流体动力学仿

真总结得到，在预测起始时设置为固定的常数，典

型值为 ,   ,   ,

。 和 由湍流耗散率(Eddy Dissipation
Rate, EDR)、浮力频率(Brunt-Vaisala frequency)、
大气分层系数(Atmospheric stratification)等气象

条件参数决定，具体可参考文献[7]。

A υ∗
1 T ∗

1 B

N(N ≥ 4)

A υ∗
1 T ∗

1 B

尾流在实际演化过程中，受低空风场各种因素

的叠加影响，强度变化趋势复杂，但经典D2P模型

的参数设置并未考虑风场演化因素的实时影响，无

法真实反映出尾流强度的变化趋势，需根据实时探

测反演特征值对速度环量演化模型进行修正。本参

数化预测模型将 ,  ,  ,  等模型参数作为未知

量，通过雷达连续探测反演得到的 个初

始环量值，结合式(1)进行最小二乘曲线拟合求

得，同时在演化过程中结合后续探测反演得到的环

量值，不断对 ,  ,  ,  等模型参数进行最小

υ∗
2 T ∗

2二乘拟合修正。 和 则由湍流耗散率、浮力频率、

大气分层系数等实时探测得到的气象条件参数决定。 

3.2  左右涡心位置演化预测

Vd

Vc

V L
d V R

d

飞机尾流受左右涡相互作用 不断下降，同时

受背景切向风场 的影响进行漂移。左右涡心相互

作用的下降速度 和 分别为

V L
d =

ΓR

2πb0
, V R

d =
ΓL

2πb0
(2)

b0 ΓL ΓR其中， 为左右涡心间距， 和 分别为左涡和右

涡速度环量值。

Vc

x y

背景切向风场 应用线性切变理论进行求解，

在一个RHI扫描周期中，背景风场由 和 方向的两

部分分量组成：

Vc = V x
c · x+ V y

c · y (3)

x其中， 方向的分量可假设为线性切变：

V x
c = V 0

c + β · y (4)
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图 4 飞机尾流行为预测流程图

Fig. 4  Wake vortex behavior prediction flow chart
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V 0
c x y = 0 β

y

Vc

M(M ≥ 3)

V 0
c β V y

c

为 方向的分量在 处的速度， 为风切变变

化率， 为垂直方向的高度。背景切向风场在一个

RHI扫描周期可假设为基本不变，因此背景切向风

场 可由不存在尾流的区域估计得到，区域划分如

图5所示。当使用 个风场多普勒速度点

时，参数 ,  和 可以计算获得。
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图 5 估计背景风场的非尾流区域

Fig. 5  Regions free of wake vortex that was used to

estimate the background wind
 

Vc

Vd

根据求解得到的背景切向风场 和涡心相互作

用下降速度 ，垂直方向的尾流涡心轨迹演化模型

如式(5)

y∗(t∗) = y0 + (−Vd + V y
c )t

∗ (5)

水平方向的尾流涡心轨迹演化模型如式(6)

x∗(t∗) = x0 + (βy + V 0
c )t

∗ (6)

V 0
c β V y

c

在尾流演化过程中，使用上述演化模型来反演

涡心轨迹垂直方向和水平方向的位置。在数据同化

过程中，当探测到新的雷达数据时，实时根据新的

风场数据进行 ,  和 等尾流背景风场参数的估

计并重新进行预测。 

4    数据同化模型

数据同化模型基于无迹卡尔曼滤波，利用雷达

探测得到的飞机尾流涡心位置和速度环量等特征参

数对尾流行为预测进行修正，达到根据实测数据进

行实时修正的目的。Julier等人[18]根据近似非线性

函数的均值和方差远比近似非线性函数本身更容易

的特点，提出了基于确定性采样的UKF算法。

本文基于无迹卡尔曼滤波，针对尾流演化特点和

雷达探测实际，设计了非线性传递函数和量测函数，

采用无损(Unscented Transformation, UT)变换[19],
利用比例修正对称采样策略获取的Sigma采样点通

过非线性函数的传递进行尾流行为预测，进一步结

合实测数据并利用量测函数实时修正行为预测结果。 

4.1  基于无迹卡尔曼滤波的尾流特征参数数据同化

相比于线性卡尔曼滤波，无迹卡尔曼滤波能够

模拟非线性系统变化且估计精度能够达到泰勒级数

展开的2阶精度，可应用于复杂风场演化预测。飞

机尾流演化过程中受复杂风场影响，其演化规律呈

现非线性特点，其非线性演化传递和量测函数构建

如式(7) {
xk+1 = f(xk)

zk+1 = h(xk+1)
(7)

xk = [Γk,1, Γk,2, xk,1, xk,2, yk,1, yk,2]

Γk,1 Γk,2

xk,1 xk,2 yk,1

yk,2 zk = vD

vD f(·) h(·)

其中， 为传递状

态矢量， 和 分别为左涡和右涡速度环量

值， 和 分别为左右涡心水平位置， 和

分别为左右涡心垂直位置， 为量测矢

量， 为多普勒速度矢量， 和 分别为系统的

非线性状态函数和量测函数。

无迹卡尔曼数据同化的飞机尾流行为预测方法

以比例修正对称采样策略选取Sigma点，利用Sigma
点通过UT变换来近似尾流轨迹和速度环量非线性

变化函数以及量测函数的均值和方差，其状态演化

传递流程如下。

k x̂k|k Pk|k

2n+ 1

χ
′

i (Wm
i )

′
(W c

i )
′

γi
k+1|k = f(χ

′

i)

假设 时刻的状态估值 和估计方差 ，由

比例修正对称采样策略，可得到 个Sigma采
样矢量点 ，以及对应的权值 和 ，然后

将采样点进行非线性状态函数传递得： ，

对应演化传递的均值和方差如式(8)

x̂k+1|k =

2n∑
i=0

(Wm
i )

′
γi
k+1|k

Pk+1|k =

2n∑
i=0

(W c
i )

′ (
γi
k+1|k − x̂k+1|k

)
·
(
γi
k+1|k − x̂k+1|k

)T
(8)

k + 1

x̂k+1|k

k + 1

x̂k+1|k Pk+1|k

2n+ 1 ζ
′

i

(Wm
i )

′
(W c

i )
′

ζ
′

k+1|k = h(ζ
′

i)

当 时刻没有雷达测量得到的量测值时，传

递状态矢量 作为数据同化结果输出为尾流演

化预测结果；当 时刻存在雷达测量得到的量测

值时，根据状态演化得到的 和 及采样

策略公式可得 个Sigma采样矢量点 和相应的

权值 和 ，经过非线性量测函数传递得

，量测变量的均值、方差以及协方差为

ẑk+1|k =

2n∑
i=0

(Wm
i )

′
ζik+1|k

Pzz,k+1|k =

2n∑
i=0

(W c
i )

′
(ζik+1|k − ẑk+1|k)

· (ζik+1|k − ẑk+1|k)
T

Pxz,k+1|k =

2n∑
i=0

(W c
i )

′
(γi

k+1|k − x̂k+1|k)

· (ζik+1|k − ẑk+1|k)
T

(9)
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zk+1

Kk+1

根据该时刻的实测向量 可求出滤波增益

以及状态估计和估计方差
x̂k+1|k+1=x̂k+1|k+Kk+1(zk+1 − ẑk+1|k)

Kk+1 = Pxz,k+1|k(Pzz,k+1|k)
−1

Pk+1|k+1 = Pk+1|k −Kk+1Pzz,k+1|kK
T
k+1

(10)

x̂k+1|k+1

x̂k+1|k+1 Pk+1|k+1

作为数据同化结果输出为尾流演化预

测结果，同时 和 作为下一时刻状

态传输估计的输入。 

4.2  非线性状态传递函数和量测函数 

4.2.1 状态传递函数构建

f(·)

飞机尾流行为预测主要是对代表飞机尾流强度

和位置的速度环量与涡心位置等特征参数演化进行

估计，系统非线性状态传递函数 为状态向量的

步进预测

xk+1 = f(xk) =



Γk,1 +
∂Γk,1

∂t∗
∆t∗

Γk,2 +
∂Γk,2

∂t∗
∆t∗

xk,1 +
∂xk,1

∂t∗
∆t∗

xk,2 +
∂xk,2

∂t∗
∆t∗

yk,1 +
∂yk,1
∂t∗

∆t∗

yk,2 +
∂yk,2
∂t∗

∆t∗



(11)

Γk

xk yk t∗
根据尾流预测模型，环量 ，涡心水平位置

和涡心垂直位置 关于时间 的导数为

∂Γk

∂t∗
=


− B2

υ∗
1(t

∗ − T ∗
1 )

2 exp
−B2

υ∗
1(t

∗ − T ∗
1 )

, t∗ ≤ T ∗
2

− B2

υ∗
1(t

∗ − T ∗
1 )

2 exp
−B2

υ∗
1(t

∗ − T ∗
1 )

− B2

υ∗
2(t

∗ − T ∗
2 )

2 exp
−B2

υ∗
2(t

∗ − T ∗
2 )

, t∗ > T ∗
2

(12)

∂xk

∂t∗
= βyk + V 0

c (13)

∂yk
∂t∗

= −Vd + V y
c (14)

 

4.2.2 量测函数构建

排除背景风的情况下，雷达探测可得到扫描平

面的风场多普勒速度分布，该多普勒速度为飞机尾

流涡旋切向速度在雷达扫描波束上的投影(如图6所
示)，使用正弦定理可得多普勒速度与切向速度的

关系式为

VD(R,α) = R0
ci ·

Vt(r)

r
· sin

(
α− α0

ci

)
(15)

(R0
ci, α

0
ci) i = 1, 2其中， 为涡心位置， 分别代表左涡

r (R,α)心和右涡心， 为空间点 到涡心的距离

r =

√
(R0

ci)
2
+R2 − 2R0

ciR cos (α− α0
ci) (16)

经典尾流速度模型有Hallock-Burnham速度模

型、Rankine速度模型和Lamb-Oseen速度模型等[20]，

已证实Hallock-Burnham速度模型与实测数据吻合

度较高[21]，而Rankine模型和Lamb-Oseen模型存在

对环量的低估[22]，故采用经典尾流速度模型Hal-
lock-Burnham速度模型[23]来计算尾流的切向速度

Vt(r) =
Γ

2πr · r2

r2 + r2c
(17)

rc = 0.052b0其中， , b0为涡核大小。

VD(R,α)

将切向速度关系式(17)代入多普勒速度关系

式(15)中，可得多普勒速度 的表达式为

VD =
ΓR0

ci

2π
sin

(
α− α0

ci

)
r2 + r2c

(18)

zk

(R,α)

在雷达实际探测过程中得到的多普勒速度为尾

流速度分量和背景风场分量的叠加，设计量测函数

时需将背景风场分量去除，因此量测向量 设置为

多个空间点去除背景风后的多普勒速度矢量，其中

一个空间点 的量测输出为

ẑk+1 =h(xk+1) =
Γk+1,1Rc1

2π
sin(α− αc1)

r21 + r2c

+
Γk+1,2Rc2

2π
sin(α− αc2)

r22 + r2c
− (−Vd + V y

c ) · sinα

− (βyk+1 + V 0
c ) · cosα (19)
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图 6 切向速度与多普勒速度的几何关系

Fig. 6  Relationship between the tangential velocity

and Doppler velocity
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Rci =
√
x2
k+1,i + y2k+1,i αci = arctan(yk+1,i/

xk+1,i) ri (R,α) i = 1, 2

ẑk+1 ẑk+1|k

zk+1

其中，  , 

,  为空间点 到涡心的距离， 分

别代表左涡心和右涡心。多个不同位置空间点的量

测输出值 即构成量测输出向量 。同样为

加强算法的鲁棒性，随机选择在RHI扫描平面上多

个不同位置的空间点作为实测值并构成实测向量

用于数据同化。 

5    实验验证分析

本节通过仿真实验和实测数据对基于数据同化

的飞机尾流演化趋势预测方法的有效性进行验证分

析。首先构建飞机尾流仿真数据模块，随后使用两

步定位[24]和路径积分方法[25]对预测需要用到的涡心

位置和速度环量等尾流特征参数进行估计，进而对预

测方法从仿真数据和实测数据两个方面进行验证分析。 

5.1  飞机尾流仿真数据模块构建

飞机尾流仿真数据模块根据预先设定的飞机参

数模拟飞机尾流的形成以及在复杂大气环境中受风

场影响演化运动的过程，主要包含复杂风场模拟模

型、飞机尾流速度和演化模型以及激光雷达回波

模型。

复杂风场模拟模型包含横向风、风切变和大气

湍流等，其中平均横向风是指风速的基准值，通常

用来表明特定时间的风速平均值；风切变是指空间

中任意两点间风向或风速的突然变化，低空情况

(距离地面高度小于600 m)下可划分为水平风的水

平切变、水平风的垂直切变和垂直风的切变[26]。大

气湍流是介质的不规则运动，其参数极其复杂且无

规律变化，可采用基于冯·卡门(Von Karman)频谱

的拟小波方法来模拟随机湍流场[27,28]。

飞机尾流稳定段的速度可以简化为左右两个漩

涡产生的速度场叠加的合速度，其演化情况受大气

温度、湍流能量耗散率、风切变以及尾流的初始强

度、初始位置等多方因素影响[8]，演化模型采用经

典两阶段(Probabilistic Two-Phase, P2P)尾流耗散

模型[7]来模拟飞机尾流的强度和位置在复杂大气环

境中的演化过程。

激光雷达接收的是探测单元内大量随机分布的

气溶胶的所有后向散射信号，忽略粒子之间的互

耦，可认为每个探测单元的后向散射信号为所有气

溶胶后向散射信号的相干叠加[29]。激光雷达信号处

理把相邻N个采样回波信号补零到M点后再作M点

的快速傅里叶变换(Fast Fourier Transform, FFT)
得到多普勒频谱。为提升回波的信噪比，可以对多

个脉冲重复周期(Pulse Repetition Time, PRT)之
间的多普勒频谱进行累积，以提高激光雷达的探测

能力[30]，进一步用矩估计方法可从频谱的1阶矩和

2阶矩得到回波信号的多普勒速度和多普勒谱宽等

信息。更多关于飞机尾流仿真模块构建的细节可参

考文献[31]。 

5.2  仿真数据验证分析

Γ0 = 400 m2/s

Oc1(t0) = (550, 107)m Oc2(t0) =

(610, 105) m V 0
c = −5 m/s

β = 0.05 V y
c = −0.3 m/s

EDR = 0.05 m2/s3

应用5.1节构建的激光雷达探测飞机尾流仿真

数据模块，仿真总时长设置为90 s，左右尾流涡的

初始速度环量都设置为   ，左右涡心

的初始位置分别为   和

  ，背景风场包含横向风   、

风切变变化率 、纵向风   和大

气湍流   。激光雷达探测参数设置

如表1所示。

对仿真飞机尾流回波数据应用两部涡心定位方

法和路径积分方法进行飞机尾流涡心定位和速度环

量的计算，将定位和环量计算结果作为激光雷达探

测数据输入，对DA方法进行验证，同时加入数据

融合[16](Data Fusion, DS)方法预测结果作为对比。

DS方法采用经典D2P模型对尾流进行初步短时演

化，同时根据实际探测值应用线性卡尔曼滤波方

法，将尾流速度环量、垂直距离和水平距离的估计

误差(实际探测值与经典D2P模型预测值之差)作为

修正量，建立关于该修正量的传递矩阵并进行传递

预测，采用泰勒级数展开方法计算误差转移矩阵，

当有测量数据时计算相应的卡尔曼增益系数，通过

迭代方法将模型预测数据与实测数据进行融合得到

修正量，应用修正量对经典D2P理论的预测结果和

误差传递矩阵进行修正，数据融合流程如图7所

示，具体方法可见文献[16]。
经典飞机尾流预测模型根据初始设置气象环境

参数和飞机参数进行尾流行为预测，为检验本文提

出的数据同化方法对行为预测气象环境参数估计错

误修正的有效性和鲁棒性，分别对经典飞机尾流预

测模型初始气象环境参数的影响进行分析。

表 1 激光雷达探测参数设置

Tab. 1  Detection parameters of the Lidar

主要参数 量值

雷达波长 1.55 µm

脉冲宽度 170 ns

时间窗长度 120 ns

距离门宽度 21 m

采样率 50 MHz

脉冲积累数 1500

信号噪声比 –5 dB

扫描速度 2°/s

扫描范围 0～15°
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(1) 涡心位置水平位置演化分析

V 0
c m/s m/s横向风 由正确的–5  设置为错误的–7  ，

预测结果如图8所示，因为输入错误的气象环境参

数，经典飞机尾流预测模型对尾流涡心演化水平位

置的预测随着时间演化误差不断变大，DA方法和

DS方法都能够根据实时探测得到的涡心位置进行

修正，得到更加贴近真实涡心演化趋势的行为预

测，但DA方法得到的行为预测曲线相比数据融合

方法更加平缓，更加贴近真实值，而DS方法因为D2P
预测误差不断加大导致修正效果不佳。

(2) 涡心位置垂直位置演化分析

V y
c m/s

m/s

纵向风 由正确的–0 .3   设置为错误的

–0.5  ，预测结果如图9所示，与涡心水平位置

的演化趋势一致，因为输入错误的气象环境参数，

经典飞机尾流预测模型对尾流涡心演化垂直位置的

预测随着时间演化误差不断变大，DA方法和DS方
法都能够根据实时探测得到的涡心位置进行修正，

得到更加贴近真实涡心和环量演化趋势的行为预

测，但DA方法得到的行为预测曲线相比DS方法更

加贴近真实值。

 

(a) 左涡心水平方向轨迹估计
(a) Horizontal trajectories of left vortex
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(b) 右涡心水平方向轨迹估计
(b) Horizontal trajectories of right vortex
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图 8 飞机尾流行为预测方法对比(水平方向轨迹)

Fig. 8  Comparison between different wake vortex behavior prediction (Horizontal trajectories)
 

 

(a) 左涡心垂直方向轨迹估计
(a) Vertical trajectories of left vortex
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(b) 右涡心垂直方向轨迹估计
(b) Vertical trajectories of right vortex
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图 9 飞机尾流行为预测方法对比(垂直方向轨迹)

Fig. 9  Comparison between different wake vortex behavior prediction (Vertical trajectories)

 

A/C data
MET data

LIDAR/
RADAR

Sensor data
processing

Fusion
filter

Error state

Output

-

DG

G,x,y,z

G,x,y,z

Dx
Dy
Dz

WV-model

 
图 7 数据融合方法流程

Fig. 7  Flowchart of data fusion method
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(3) 速度环量演化分析

m2/s3

m2/s3
湍流耗散率EDR由正确的0.05  设置为错

误的0.01  ，预测结果如图10所示，因为输入

错误的气象环境参数，经典飞机尾流预测模型对尾

流速度环量的预测存在一个固定的误差，DA方法

和DS方法都能够根据实时探测得到的涡心位置和

速度环量估计进行修正，但DA方法能够更快建立

预测模型，得到的行为预测曲线相比DS方法更加

贴近真实值。

进一步对预测的误差进行对比，定义预测值与

真实值之间的相对误差，计算公式如下：

Eri =
1

N

N∑
j=1

|Pci − PT
ci|

Q
× 100%, i = 1, 2 (20)

Pci PT
ci

N i = 1, 2

Q =

b0 Q = Γ0

其中， 是一个RHI的估计位置或环量值， 为

其对应的理论值， 为总的RHI数量， 分别

对应左涡和右涡。当计算涡心位置误差时，

；当计算环量误差时， 。

 

(a) 左涡速度环量估计
(a) Gamma evolution of left vortex
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(b) 右涡速度环量估计
(b) Gamma evolution of right vortex
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图 10 飞机尾流行为预测方法对比(速度环量)

Fig. 10  Comparison between different wake vortex behavior prediction (Circulation)
 

设置不同的错误初始气象环境参数，比较DA
方法和DS方法应用实测数据进行实时修正阶段的

相对误差，涡心位置相对误差结果如表2所示，可

以发现横向风误差对经典尾流预测模型影响较大，

随着横向风误差变大，DA方法以及DS方法两种行

为预测模型误差也会变大；纵向风误差和湍流耗散

率误差及其误差大小的变化对行为预测影响较小，

两种行为预测模型都能够达到较好的修正效果；在

不同的误差设置条件下，相比DS方法，DA方法能

够根据雷达实际探测数据进行修正并取得更好的

效果。

环量估计相对误差如表3所示，可以发现不同

的湍流误差条件下，DA方法和DS方法都能够保持

良好的修正效果，这是由于湍流耗散率的误差会导

致经典预测模型的误差始终保持在恒定的误差值，

经过一段时间的迭代，两种行为预测方法都能够将

该恒定误差进行有效的修正；同样可以发现DA方
法能够较快修正并得到反映真实反演趋势的传递函

数。综上分析，DA方法能够较快建立与尾流真实

演化趋势一致的传递函数，行为预测结果鲁棒性

较高。 

5.3  实测数据验证分析

香港天文台使用多普勒激光雷达在香港国际机

场开展了一系列的飞机尾流探测实验，通过将雷达

放置在机场不同位置进行长时间的连续探测，验证

了激光雷达探测晴空飞机尾流的有效性。本小节使

表 2 飞机尾流预测位置相对误差

Tab. 2  Relative error of predict trajectories

主要参数
DS method

(%)

DA method

(%)

V 0
c m/s

横向风

 ( ) β
切变率

V y
c m/s

纵向风

 ( )
Er1 Er2 Er1 Er2

–7 0.05 –0.3 17.74 19.63 1.12 1.35

–10 0.05 –0.3 26.83 28.52 2.64 2.41

–5 0.01 –0.3 3.42 3.14 1.98 1.76

–5 0.10 –0.3 4.16 4.71 2.86 2.17

–5 0.05 -0.5 3.59 3.21 1.23 1.01

–5 0.05 –0.8 6.87 6.52 1.36 1.71

表 3 飞机尾流速度环量相对误差

Tab. 3  Relative error of wake vortex circulation

m2/s3
主要参数

EDR ( )

DS method (%) DA method (%)

Er1 Er2 Er1 Er2

0.01 3.24 3.58 1.12 1.31

0.03 3.26 3.75 1.25 1.02

0.08 3.04 2.95 1.17 1.16

0.10 3.41 3.25 1.08 1.29
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用在香港国际机场应用激光雷达探测得到的多普勒

回波数据对数据同化预测方法的有效性进行分析，

探测使用的激光雷达型号为windcube 200s，雷达

在垂直于跑道的平面上做俯仰向扫描并接收得到该

平面的RHI多普勒回波分布图，探测系统参数设置

如表4所示，更多探测场景细节描述可以参考文献[32]。

(1) 探测场景1
雷达放置在香港机场附近的亚洲博览馆天台，

距离地面高度约为19 m，与机场北跑道垂直距离

约为400 m，雷达波束扫描角度范围0.83°～10.77°，
扫描角速度1.87°/s，探测场景如图11所示。

应用两步涡心定位和路径积分方法反演得到飞

机尾流涡心位置和速度环量等特征参数，并对得到

的速度环量与前一相邻时间点的速度环量的变化斜

率进行判断，斜率绝对值超过阈值时(大于1)的数

据点舍弃不用，以滤除应用路径积分方法出现的反

演奇异值点。进而将得到的特征参数用于验证飞机

尾流行为预测方法，结果如图12所示，可以发现

DA方法和DS方法都能够根据实测数据对尾流演化

趋势进行修正，但DS方法基于线性卡尔曼滤波模

型，对于非线性雷达探测数据，估计出现非常大的

偏差，而DA方法能够根据实测数据进行非线性模

型修正，行为预测演化趋势与雷达探测值更加贴

近。DS方法修正曲线变化剧烈且偏离雷达探测

值，与其使用经典D2P模型进行预测时依赖模型初

始气象环境参数设置，与真实风场气象环境差异较

大，进而导致模型的传递矩阵变化剧烈，无法利用

线性卡尔曼滤波进行有效修正有关。

(2) 探测场景2
雷达放置在机场跑道附近，距离地面高度约为

7 m，与机场南跑道垂直距离约为240 m，雷达波

束扫描角度范围0～50°，扫描角速度5°/s，探测场

景如图13所示。

 

(a) 三维地形示意图
(a) 3D scene

(b) 探测场景示意图
(b) Detection scene

Airport

Runway:
25RA

Sea
400 m
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图 11 香港机场北跑道激光雷达探测场景设置2014

Fig. 11  Geometry setup of the observation in north runway of Hong Kong international airport, 2014

 

(a) 左涡心水平方向轨迹估计
(a) Horizontal trajectories of left vortex

(b) 左涡心垂直方向轨迹估计
(b) Vertical trajectories of left vortex

(c) 左涡速度环量估计
(c) Gamma evolution of left vortex
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表 4 香港机场激光雷达探测参数设置

Tab. 4  Detection parameters of the Lidar in Hong Kong
field campaigns

主要参数 量值

雷达波长(µm) 1.54

距离门宽度(m) 25

脉冲宽度(ns) 200

脉冲重复频率(kHz) 20

探测距离(m) 50～6000
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同样应用两步涡心定位和路径积分方法反演得

到飞机尾流涡心位置和速度环量等特征参数，将得

到的特征参数用于验证飞机尾流行为预测方法，结

果如图14所示，同样可以发现DA方法预测效果远

远好于DS方法且与雷达探测值接近。与探测场景1
得到的结果类似，DS方法速度环量值的估计变化

非常激烈且偏离探测值，与预测模型的传递矩阵不

能匹配实际气象环境变化，且探测值较少不能通过

多次迭代进行有效修正有关。相比DS方法，DA方
法能够通过少量的观测值建立稳定的尾流演化趋势

模型，特别是在尾流靠近地面时，由于地面效应的

影响两个尾涡在垂直方向上出现不同程度的反弹，

DA方法能够拟合其变化趋势并修正涡心位置，算

法的有效性和鲁棒性更高。 

 

(d) 右涡心水平方向轨迹估计
(d) Horizontal trajectories of right vortex

(e) 右涡心垂直方向轨迹估计
(e) Vertical trajectories of right vortex

(f) 右涡速度环量估计
(f) Gamma evolution of right vortex
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图 12 飞机尾流行为预测方法对比

Fig. 12  Comparison between different wake vortex behavior prediction

 

(a) 三维地形示意图
(a) 3D scene

(b) 探测场景示意图
(b) Detection scene
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图 13 香港机场南跑道激光雷达探测场景设置2018

Fig. 13  Geometry setup of the observation in south runway of Hong Kong international airport, 2018
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(a) 左涡心水平方向轨迹估计
(a) Horizontal trajectories of left vortex

(b) 左涡心垂直方向轨迹估计
(b) Vertical trajectories of left vortex

(c) 左涡速度环量估计
(c) Gamma evolution of left vortex 
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6    结论

本文通过数据同化方法研究了飞机尾流行为预

测问题，根据非线性卡尔曼滤波模型建立了飞机尾

流行为预测模型，通过雷达实时探测数据对飞机尾

流行为预测轨迹进行实时修正。结合经典飞机尾流

预测模型，根据风场线性切变和最小二乘曲线拟合

方法，构建了参数化飞机尾流预测模型，解决了经

典模型初始化气象参数未随时间演化进行实时调整

的问题。在数值仿真数据和实测数据验证中，建立

了飞机尾流雷达回波仿真数据模块，通过误差对比

分析，验证了数据同化飞机尾流行为预测方法的有

效性和鲁棒性。

本文的工作是基于数据同化方法实现飞机尾流

行为预测的尝试，为针对国内实际地形和气象环境

条件制定适合中国民用机场的飞机起降动态间隔标

准提供了依据，为提高中国机场航班准点率，节省

燃油消耗开支，显著提升社会效益等方面提供了技

术支撑和理论基础。未来将进一步验证数据同化模

型在不同雷达实际工作条件下的有效性，以实现更

加复杂风场条件下的飞机尾流行为预测分析和危害

评估。
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图 14 飞机尾流行为预测方法对比

Fig. 14  Comparison between different wake vortex behavior prediction
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